






Experiment and Calculation of Airfoil Characteristic 
in Linear Shear Flow 
Fujio YAMAMOTO， Manabu IGUCI丑， GangCHEN， 
Yuichi MURAI，組dHisayuki KUROSAKI 
(Received Feb. 29， 1996) 
Airfoil characteristics血 linearshear t10ws are investigated with也eexperimenta1 and 
numerical analysis methods. A hot-wire vel凹im.etryis applied ωmeasure the velocity 
field. The pressure on也eairfoil surfaceお田easuredwith pressure sensor probes. 
Distribution of pressure姐 dvelocity are also ob包血edby solving goveming equations in a 
body-fitted coordinate sys包mwi也 afinite control volume method. L泊 forces組 ddrag 
forces are given for bo也 asymmetric aiIoil and姐 camberedairfoil at di旺erentattack 
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( Back) ，低速側を腹面(Face )とした.




|c~ 100 .J 
(a) Symmetric AiIfoil (b) Cambered Airfoil 
Fig.2 Profile of AiIfoil 
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Fig.3 Airloi1 
翼の大きさは翼弦長 100mmで回転中心を前縁から 35mm の位置にとった.測定領域は不等間隔
格子の位置から流れ方向に 365mmの位置から Fig.4に示す範囲である.また x方向を流れ方向と
し，その座標の原点は不等間隔格子の中心にとった.
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2. 5. 2 揚力係数.抗力係数
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(c) Cambered Airfoil G=一0.6
Fig.6 Velocity Distribution紅'OundAidoil in Linear Shear F10w 
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Fig.8 Coe伍cientof Pressure on Airfoi1 
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(b) Cambered Airloi1 
Fig.8 Coe伍cientof Pressure on Airfoi1 
3. 3 揚力係数，抗力係数
Fig.9(a)に対称翼， Fig.9(b)に反り翼の揚力係数，抗力係数の測定結果を示す.















3. 3. 2 抗力係数
どの場合においても迎角α-100 から 100 の範囲では抗力係数はほとんど0に近くその範囲
を超えると急激に増加している. しかし.せん断流により抗力係数が影響を受けたとは認められな
い.これは， α _100 から 100 の境界層剥離の存在しない範囲では圧力抗力は非常に小さく，
抗力は摩擦応力が大部分をしめるもののその値は小さいためである.今回の測定では摩擦応力を考
慮、に入れず抗力係数を計算したため速度勾配による影響は見られなかった.
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physics plane calculation plane 





Fig.lO Grid Generation 
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4. 2 一般座標系による NS方程式の解法






? ? (4.5) 
運動方程式などを代表してφの輸送方程式を一般座標系に変換すると Eq.4.6になる.
1-(pW)+1-(pVφ)-L{刀(qJlφ(+q，φ)}-L{刀(q劫 +q必.))=]・s(仇)a~\.PVOP/I dll ¥JHopr- ð~ l.l.J¥'IJlOP(''112op.lr-dll 
q11=e +e， q'Z={xTlx+ιT!J 
(4.6) 
qzz= Tl/ + Tl， Z (4.7) 
ここにqZJ=qJZであり，]はヤコビアンである.






control volume of 7l， v， P 



















a，φp=aEφE+aW-φW+aNφN+aSoS+九+J'S(仇 )L1CLl'l (4.9) 
の形に書くことができる. Eq.4.9のαE'aW， aN， aSはハイブリ、yド法で離散化した.




流入部 u=仏(1+ Gy )， v = 0 u.。原点の流速
du dv 
流出部:一一=0，一 =0dx -， dx 
壁面部 u=O，v=O 





速度勾配:G=0.6， 中心流速:仏=19.6m/s ， 
流体密度:p=1.2039kg/m3 ，粘度 :μ=18.24μPa's
















4. 4. 2 翼面圧力係数分布
Fig.13に翼面圧力係数分布を示す.














(a) Symmetric Airfoi1 (b) Cambered Airfoil 
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